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摘 � � � 要: 为了研究层板冷却特性,应用远红外热像测温技术,对一个真实尺寸的层板结构进行了实验. 层

板的气膜孔、绕流柱及冲击孔直径分别为0. 5, 0. 8, 0. 8 mm,内腔高及总板厚分别为0. 8, 2. 6 mm, 孔柱数比为

1 � 4 �1.为了准确测量表面温度,采用了高精度热电偶校正法, 建立修正关系; 为了描述层板综合冷却效率,

采用热像数字信号运算法,直接进行数据处理. 实验在高温亚声速风洞中进行, 实验结果展示了冷却介质注射

量对层板冷却特性的影响,证明远红外热像技术用来研究层板冷却特性是一种有效的方法.
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Abstract: T o invest ig ate the cooling perform ance of laminated conf iguration, an inf rared

thermal imaging technique w as used in the experiments w ith t rue size configur at ion. T he di�
am eters of f ilm ho le, co lum niat ion and impingem ent hole w ere 0. 5, 0. 8 and 0. 8m m respec�
t ively, the chamber height and total thickness of the configurat ion w ere 0. 8 and 2. 6mm re�
spect ively, the rat io of the hole and culminat ion w as 1�4 �1. T o measur e surface tem pera�
ture exact ly, a therm ocouple w ith high accuracy w as used, and a co rrect ion relat ionship w as

established. To describe the integ ral coo ling ef fect , an algorithm of therm al im ag ing signal

w as used fo r processing image digital signal. T he experim ents w er e carr ied out at a ho t g as

w ind tunnel, and the results present the inf luence of coolant inject ion r ate on the coo ling per�
form ance of the lam inated conf igurat ion. It is demonst rated that the inf rared ther mal im aging

technique is ef fect ive m ethod to study cooling per for mance of laminated conf igurat ions.

Key words: aerospace propulsion system ; laminated conf igurat ion; overall co oling ef fec�
t iveness; inf rared thermal im ag ing technique; im age signal pro cessing

� � 现代高性能燃气轮机和航空发动机技术的发

展要求压缩比和透平进口温度不断提高,这就使

得燃烧室和透平叶片的冷却问题日益突出,因此

亟需发展先进的冷却技术.层板结构集冲击、对流
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和气膜冷却于一体, 具有冷却介质消耗量小、冷却

效率高的优点, 因而得到国内外燃气轮机设计者

及研究人员的高度重视. 文献[ 1]对不同类型的层

板进行了冷态流阻实验,并数值模拟了层板内部

流场特性.文献[ 2]利用加热钢带及热电偶,对不

同柱高、柱形的层板进行了换热特性的研究, 比较

其平均换热系数. 文献[ 3]应用商业软件 Fluent,

计算了层板结构的综合冷却效率, 并与用热电偶

阵测量得到的实验结果进行了比较.但是,由于多

孔层板结构的复杂性,在研究层板冷却特性时,使

用热电偶阵测量方法很难反应其冷却的二维效

应.文献[ 3�4]在冷风洞里用热流注入法,实验研究

了层板结构冷却特性,但这种实验环境与真实涡轮

叶片外侧主流是高温燃气的工作环境有所不同,很

难反应冷却介质冲击和气膜冷却的综合特点.

远红外热像技术是一种非接触式表面温度场

测量方法,近年来,国内外在利用这种技术实验研

究层板冷却特性有一些成功的例子. 文献[ 5�6]利

用红外热像技术对致密微孔热侧壁面上绝热冷却

效率进行了实验, 分析了吹风比对绝热冷却效果

的影响.并采用数值模拟的方法研究了吹风比和

孔阵排列偏转角对致密孔壁复合冷却热侧壁面上

对流换热系数的影响. 国外 Rolls�Royce 公司发

表的学术文献[ 7]中,报道了利用远红外热像技术

对两种绕流形式的层板冷却特性进行的实验研

究,讨论了绕流柱形状及布局和出气孔喷射角度

对冷却特性的影响.

文献[ 8�9]详细分析了影响远红外热像技术

测量精度的各种因素,展示了具体校正方法,并用

这种技术对圆柱形试验件冷却特性进行了实验研

究.这些实验研究都表明:远红外热像技术能够测

量二维平面上的温度分布,且通过数字图像处理

可得到冷却效率分布.

通常,燃气轮机压力和温度都远远高于实验

室能够提供的环境. 尽管如此,准确的热风洞实验

还是非常有意义的, 它可以为数学模型和数值计

算方法提供有价值的验证数据, 而可靠的数值模

拟技术又是当今层板结构设计的重要工具.本文

介绍利用远红外热像技术研究层板特性的实例及

相关的数据处理技术和误差校正方法, 一方面是

为下一步进行层板结构气、固、热耦合数值模拟提

供验证数据,另一方面也为层板冷却结构设计者及

研究人员展示一种实验手段和理论计算验证方法.

1 � 实验设备及实验件

实验在一个高温风洞中进行, 风洞结构如图

1所示: 主流速度由一个数字式质量流量控制阀

给定,加热段采用 25 kW 瑞士康耐尔热阻丝, 最

高温度可达到 1 350  ,控温精度在 ! 1  .整个

试验段内壁采用刚玉管制造, 截面为 20 m m ∀ 40

mm 的矩形, 刚玉管外部用 100 mm 厚的保温材

料隔热.实验段安装了矩形远红外透射视窗,其透

射率可达到 60%以上.实验中所用的红外热像系

统为日本产的 NECTH 5104R, 工作波长 3~ 5. 3

�m,测量范围可达 150~ 1 500  ,温度分辨率为

0. 1  , 测量精度 ! 1. 0%RFS.

图 1� 高温低速风洞

Fig . 1 � Configur ation o f ho t w ind tunnel

� � 实验件为真实层板尺寸的 45号钢铣件, 高温

表面和绕流柱为一体结构,以保证导热特性接近

真实层板结构. 如图 2所示.

图中冲击孔、绕流柱、气膜孔个数比为 1 � 4

�1,直径分别为 0. 8, 0. 8, 0. 6 mm, 层板的总长、

宽、高分别为 87, 35, 2. 6 mm, 其中冷气边板厚 1

mm, 柱高 0. 8 m m, 高温板厚 0. 8 mm. 为了减小

测量误差,待测表面进行了发黑处理,使之接近黑

图 2 � 实验层板结构模型

F ig. 2� Configuration of the tested plate
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体.

2 � 试验过程

由于试验件是通过热气流加热的,因此主流

中心温度 T # 和主流质量流量 Qs 对试验段达到

稳态条件有直接的影响. 本实验中 Qs 是由数字式

质量流量控制阀给定的,整个试验过程几乎没有

波动,因此稳态判断是通过安装在主流场内的一

个热电偶进行的,假定:热电偶的示值在 3 min内

波动幅度小于 ! 1  表示热风洞运行状态达到稳

态.

为了修正由于远红外视窗透射率、热风洞实

验环境对测量结果的影响,首先做了一个校正实

验.在相同材料、同样表面发黑技术处理的平板上

安装了高精确数字式热电偶. 为了减小导热损失,

将热电偶沿着与发黑表面平行的方向安装,测点

处采用铜银焊接.在相同的风洞热环境下,用文献

[ 7]介绍的方法,建立了热电偶与远红外热像系统

所测温度之间的关系.图 3给出不同温度下获得

的测量值,如果用线性关系来拟合两种方法得出

的测量数据,其误差小于 1% .

图 3� 热电偶与远红外测量值的比较

Fig. 3� Comparison of thermocouple and IRTM

由图可见: 热电偶测得的温度略高于远红外

热像系统所测的温度.这个结果是合理的,因为视

窗透射率损失和实际测量表面与理想黑体之间的

差距等,都会导致远红外热像系统测量温度低于

真实温度.

3 � 数据处理方法

在过去的层板冷却实验研究中,通常借用气

膜冷却的思想来确定冷却效率, 即: 以主流温度

T # 与冷却后的温度差来计算冷却效率,例如文献

[ 3�4, 7, 10�11] .这种冷却效率概念考虑了层板的

平均冷却效果, 但是不能真正反应层板高温表面

在冷却前后的温度差别. 所以本文采用文献[ 8�9]

建议的冷却效率计算方法

�= (T iw - T cw ) / ( T # - T c ) (1)

其中 T iw是初始时刻(即: 无冷却介质注入时)表

面温度分布, 它与 T # 不同, 通常是个二维的函

数; T cw是冷却介质注入后(即:壁面得到冷却后)

的温度分布,也是二维的函数; T c 和 T # 分别是冷

却介质入口温度和主流温度.

这种冷却效率的定义反应了冷却介质冲击、

对流、传导的综合效应.此外这种定义还给实验带

来另外一个优点:通常,环境对远红外测温的影响

不可忽视,需要在风洞内壁用黑体材料均匀地涂

抹以减小影响,但是文献[ 8]通过实验证明,环境

对两次测量( T iw和 T cw )的影响几乎是一样的,因

此在计算 �时, T iw与 T cw差可以把该影响降低到

忽略不计的程度.

4 � 实验图像处理及结果分析

远红外热像测温系统有一个重要的功能,即:

可直接对两次测量温度场进行对应像素数字信号

运算.利用这一功能,可用直接得到冷却效率.本

实验主流温度 T # = 750  ,通过给定常温下的主

流流量 Qs = 200 L/ m in,来控制主流速度, 主流雷

诺数 R em 可以按照以下公式计算

Re =
ul
v

(2)

其中 u, v 分别是750  时主流空气在试验段内的

平均速度和运动粘度, l 是截面为 20 m m ∀ 40

mm 矩形截面特征长度. 经过计算: u ∃ 14 m/ s,

l= 0� 53 m , Re∃ 6 176. 待风洞加热稳定后, 拍摄

一张没有冷却介质的温度分布图,即: Q c = 0时的

T iw分布,如图 4所示.这是一幅原始热像图, 图中

线框内的区域是层板热像图有效区域, 由 像素组

成,对应的像素与实际尺寸比为 4 pix els/ mm .由

图 4可见,在没有通入冷却介质时,气膜孔的温度

要高于周围,而理论上应该为同一值,文献[ 12]也

遇到相同的情况.此现象可以这样解释:在高温热

流下平板表面的小孔显示出理想黑体的发射效应

(空腔效应) ,因此远红外热像系统接收到的小孔

发射信号比发黑处理过的平板要强. 但是这个现

象并不影响冷却效率计算精度, 因为本文所用的

冷却效率定义建立在对应像素具有的温度差上,

且考虑了校正关系.

如果在图 4中取水平直线 a通过孔中心, 则

得到图 5所示直线 a 上的温度分布. 取三个点, c
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图 4� 未经处理的热像图( Qc= 0 的情形)

F ig. 4� Original thermal image captur ed w hen Qc = 0

点是图 4中某个孔的中心, b, d 关于 c点对称.

图 5� 直线 a上的温度分布

Fig . 5 � Temperature pro file on line a

由图中数据可见:如果用图 3 给出的校正关

系,来描述孔所表现的理想黑体测量温度( c 点

值)与发黑处理过的平板温度( b, d 点值)之间的

差别, 其误差小于 0. 4%. 在远红外测量中, 理想

黑体的被测结果应该与热电偶一致.

图 6给出了经过数据处理的温差分布热像,

即:两次图像中温度对应点温差( T iw - T cw )分布,

在图中用  T c 表示. 整个实验过程中, 风洞内主

流温度 T # = 750  保持不变;虽然冷却气流是在

常温下注入的, 但是由于冷却气流注入量的变化,

T c 在进入冲击孔前的温度也发生了变化,实验中

用热电偶记录了 T c : 182  , 170  , 163  .有了

这些参数,根据图 5 数据可以很方便得出冷却效

率 �分布.

在冷却实验中, 平均冲击雷诺数 Re 定义为

Re =
uD
v

(3)

式中 D 是冲击孔的直径, u 是温度为 T c 时空气

通过冲击孔的平均速度, v 是温度为T c 时空气的

运动粘度.

吹风比的定义为

M =
!f v f

!m vm
(4)

式中 !f 和 v f 分别为射流的密度和注入速度; !m

和 vm 分别为主流的密度和来流速度.

按照式( 3) , ( 4)计算得到的 Re 分别为: 965,

1 447, 1 930. 得到的吹风比 M 分别为: 5. 09, 7.

64, 10. 18.

图 6 � 试件表面冷却效率

( Qc 依次为 10, 15, 20 L / min)

Fig . 6 � Coo ling effectiv eness at different coolant

inject ion rates

图 6展示了四个特点: 1)在同一幅热像图中,

上游表面冷却效果好于下游 (主流方向从左向

右) ; 2)冷却效果以出气孔为起点, 向下游不断减

弱; 3)从热像图中可以看到冷却介质在层板内的

冲击及绕流作用; 4)比较这三幅图可见,随着冷却

介质流量的增加,冷却面积也在不断增大.

5 � 结 � 论

远红外热像实验技术可以用来研究层板冷却

效果,虽然实验条件远低于燃气轮机运行条件,但

是作为一种数学模型和数值方法的验证手段, 可

以提供有参考价值的实验数据.

通过对层板冷却效率的研究表明:层板冷却
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效率随着冷却介质流量的增大而增大. 这种实验

技术展现了冷却介质在层板内部的冲击及绕流对

高温表面冷却效率的作用.
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